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METHODE DE CALCUL DU FLUTTER EN PRESENCE DE JEU MECANIQUE
ET VEPJFICATION EXPERIMENTALE

(FLUTTER ANALYSIS METHOD IN PRESENCE OF MECHANICAL PLAY AND EXPERIMENTAL
VERIFICATION)

par
C. PETIAU, B. JOURNEE, E. GARRIGUES

Aviation Marcel Dassault
78, Quai Marcel Dassault

Cedex 300
92552 St Cloud Cedex

France

RESUME ABSTRACT

Le calcul de flutter en presence de jeu micanique Flutter analysis in presence of mechanical play
intervient pour la certification des timoneries fail- occurs in the certification of fail-safe linkage of
safe des empennages des Falcon. Falcon horizontal stabilizer.

Une m~thode de calcul appropride a W ddveloppde The corresponding calculation method has been
dans notre logiciel ELFINI ; elle est fondde sur : developed in our ELFINI software, it is based on:

- une moddlisation structurale dynamnique - a Finite Element structural dynamics model,
Elments Finis,

- la reprdsentation des forces adrodynamiques - a time domain model of unsteady aerodynamics
instationnaires dans le domaine temps par (Karpel type),
modale type Karpel,

- une int6gration implicite dans le temps, - an implicit time integration,

- la r6solution des jeux et contacts par un - the resolution of play/contact by an algorithm
algorithme ddrivd des techniques d'optimisation derived from quadratic optimization techniques
quadratique.

Nous exposons la m6thodologie de validation We expose the experimental verification
exp6rimentale sur maquette dynamique en methodology with dynamic model in wind tunnel,
soufflerie, en 3 dtapes : in 3 steps :

- d6finition, calcul prdliminaire, dimension- - definition, preliminary calculations, sizing of
nement de l'expdrience pour v6rifier experience for checking observability of studied
l'observabilit6 des phdnom~nes recherch~s, phenomena,

- vrification, calibration du modale structural - verification, calibration of structural F.E. model
par essais statique et de vibration, du module with static and vibration tests, of aerodynamic
adrodynamique A partir de mesures de pressions model with steady and unsteady pressure
stationnaires et instationnaires et confrontation measurements, comparison of calculated /
des vitesses critiques de flutter measured critical flutter speeds with fixed
calcul6es/mesurdes contact bloqu6, contact,

- confrontations calculs/essais de flutter en - flutter calculation/test comparison in the
presence de jeux/contacts. presence of plays/contacts.

En proc6dant A partir des modales structuraux et From classically calibrated structural and
adrodynamiques recalds classiquement, la aerodynamic models, the simulation reproduces
simulation restitue les r6sultats d'essais A la fois test results both qualitatively (damped behaviour,
qualitativement (comportement amorti, cycles limit cycles, divergence) and quantitatively
limites, divergences et quantitativement (niveaux (acceleration levels).
d'acc61dration).

Paper presented at the RTO AVT Specialists' Meeting on "Structural Aspects of Flexible Aircraft Control",
held in Ottawa, Canada, 18-20 October 1999, and published in RTO MP-36.
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INTRODUCTION 2. PRINCIPES DE LA METHODE DE
CALCUL DE FLUTTER AVEC JEU

Le probl~me de l'analyse du flutter en prdsence de
jeu mndcanique se pose rdguli~rement pour la La m~thode a plusieurs variantes dont les points
certification des avions civils. Dans le cas des communs sont:
avions DASSAULT (Mercure, Falcon), il r~sulte
du montage "fail-safe" de la timonerie de calage de - une mod~Iisation 6lastique dynamique
1'empennage horizontal ; un 6l6ment de secours est E16ment Fini classique (voir maillage type
mont6 avec jeux pour ne transmettre les charges planche 2)
qu'en cas de d~faillance de l'6l6ment principal (voir
planche 1). . une reduction de base (facultative, voir plus

loin) pour limiter le nombre de degr~s de
Pour traiter ce cas, nous avons ddveloppd d~s la fin libertd, variantes base "modale" ou base de
des amides 70, et perfectionn6 depuis, un module "charge" (principe sp~cifique A ELFINI, voir
d'analyse sp~cifique dans le cadre de notre syst~me rdf~rence 1), dans tous les cas la base doit 6tre
d'analyse structurale et a~rodlastique ELFINI. Ce enrichie des d~form~es statiques pour des
module couple l'analyse dynamique E16ments Finis charges unitaires aux points de contact.
avec non lindaritd de contact avec un calcul
d'adrodynamique instationnaire domaine temps ;Hors moddlisation jeux/contact, H'quation de la
nous en prdsentons les grandes lignes au § 2. dynamique, dans la base de calcul, s'6crit :

La certification d'un avion fonidd sur un tel outil a W [mlx* +[Clx*+ [kix = fEaero + fEautres
posd d~s le depart le probl~me de sa validation.

On comen6 pr ds Wifcatonsparielesen - Representation rationnelle des forces
On suacomn ceprdsvrfctosprilee a~rodynamiques instationnaires (approche

s'assrant:type Karpel, rdf. 2)

- de la convergence et de la stabilitd des solutions Les forces a6rodynamiques instationnaires,
avec les hypotheses de moddlisation calculdes normalement par ELFINI dans le
(variantes/finesse du mod~le E.F., nombre et domaine fr~quence sont approxim~es (lissage
type des degrds de 1ibertd dynamiques, au moindre carrd) par une fonction de transfert
raffinement du mod~le a~rodynamique), de la forme:

- du comportement aux limites (contact 1I
permanent, jamais de contact) qui doit 8tre f.aero=[ - pV2Ao+- pVsA,+ - ps2A2
recoup6 par les calculs classiques, 2 2 2

- de ]a validit6 des composants de la m~thode de +-I pVsD(- I-R)-'E~x
calcul, qui, dtant employ~s dans d'autres 2 V
probl~mes, ont fait par ailleurs l'objet de
verifications expdrimentales (exemple contact correspondant A une reprdsentation par
statique, impact de projectile, interaction avion 6quations diff~rentielles:
atterrisseurs, flutter de panneau avec non
lindaritd de membrane des tuiles de la navette 1Z 1ar=Ip2A + pA
Hermes, ... ). 0 ~eo-p 2 A 2+ V~

Pour une verification exp~rimentale "complete", les +-I pA 2 *+-I pVDy*
essais en vol etant A l'vidence trop nisques, il a et 2 2
d~cidd de lancer ]a campagne de validation par -- R =Ex

essais sur une maquette adrodlastique dynamique Y -y E
en soufflerie dont nous prdsentons la d~marche et V
quelques r~sultats significatifs (§ 3). Les matrices Ai repr~sentent des termes de

rigiditd, amortissement et masse ajout~e, les
Du fait de son cofit important, cette operation, termes en y (6ventuellement n~gligeables)
supportte par les Services Officiels Frangais correspondent Ai l'effet des degr~s de libertds
(SPA6), a dt mende conjointement entre "internes" du fluide, pour la suite nous
DASSAULT, AEROSPATIALE et 1'ONERA. convenons de rassembler dans x tous les degr~s

de libert6, ce qui aboutit en rdunissant (D et (DA
la moddlisation du mouvement par un syst~me



9-3

d'dquations diffdrentielles ordinaires du 26me du "gradient sphdrique" bien que ce dernier soit
ordre du type : prdsentd habituellement (d'ofi son nain) comme

± M x [B] x* + [K] x = f autres carrespondant A une minimisation su
[M~xcontrainte de forme quadratique (rendue

"sphdrique" par changement de rep~re).
- Schema d'int~gration implicite de 1'quation

pr~c~dente (Newmnark, Humbolt, etc ...) Autour des principes de base qui ant Wt
prdsent~s, la mdthode a plusieurs variantes :

Les termes en d~riv~es sont exprim~s comme - sur la modd1isation structurale E.F., qui peut
combinaison 1in~aire de 1'tat x(t) inconnu et etre mende sans reduction de base, en
des dtats pr~c~dents xt - nAt, 1'dquation particulier quand on est en prdsence de non
diffdrentielle (3) devient un syst~me d'6quations linearites structurales type grand deplacement
1in~aires ordinaires. ou plasticitd (voir calcul des tuiles de la Navette

Hermes ref. 3).
3ou4 - sur la mod~1isation adrodynainique et ses

a) [H In )=fate+ nxt-nt possibilit~s de recalage exp~rimental (voir rdf.
4), par le couplage direct avec calculs C.F.D.
(non lin6aires ou lin~aris~es, voir rdf. 5).

-La resolution des jeux et contacts est trait~e
comme solution d'un syst~me d'6quations et 3. VALIEDATION DE LA METHODE,
d'in~quations de la forme : CONFRONTATION EXPERIMENTALE

x f + [J cc arganisation de cette dtude a suivi une trame
semblable A celle de 1'enchainement

Equations d'6quilibre a~ro~lastique conception/calculs/essais d'un projet d'avion, vair

planche 3.
[N~t X - rŽ 0

Indquations des jeux 1 lre Rtape: d~finition de l'exp~rience et
de la maquette a6ro~Iastique, calculs pr~li-

a :!ý 0minaires supportant le dimensionnement
Copeson •u 0onsd cnat et la vWrification de I'observabilit6 des

Compesson ax pint de ontctsph~nom~nes recherch~s.
Apr~s avoir envisagd initialement de tester un

Elle est mende par une extension de empennage entier (d~rive + P.H.) de Falcon 10
1'algorithme dit de "gradient sph~rique" utilisd dans la soufflerie 51 de 1'ONERA de Modane,
dans ELFINI pour la resolution des contacts en on s'est limit6 A tine maquette dynaniique
elasticite lineaire. g~n~rique, de 'la formne d'un empennage

horizontal d'avion type Airbus dot6 d'une
La solution est recherchde comme combinaison gouverne de bard de fuite, test~e dans la
linfaire de la solution sans contact soufilerie transsonique S2 de l'ONERA (voir

[H]-' f planche 2).
et des daform~es pour des reactions de contact Le caisson du plan fixe est fixd A la paroi par
unitaire l'interm~diaire d'un talon situd A l'emplanture

[H]-i [Nc] du caisson. La gouverne est guidde en rotation
soit par quatre charni~res fix~es sur le caisson du

x= [HJ-1 [f + [Nc] a] plan fixe. Le blocage de la gouverne en rotation
Les erms cc r~ctios d conact(ouest assurd par l'intermddiaire d'une lame fix~e

mLes iteures de Laracing e) contactondeu en extrdnmitd de l'axe d'articulation. Cette lame
mul ~atipcaeus de Lonagrage, cl orrspnent W est bloqu~e en rotation par un dispositif

n~auxf (ecomrsion ) d contat nus dien r r~glable A but~e que l'an pent d~placer le long
n~gaifs comresson)an nls.de la lame. Ce dispositif associd A des lames

Ils ontobtnus ar a rlaton d je nu aud'dpaisseurs diff~rentes facilement inter-
cl ontac bteu prareainejunuauchangeables permet de rdgler la fr~quence de

[Nel X-c 0 oitrotation gonverne sur une valeur choisie. On a
[Nc~ X-r = 0 saitadjoint A cette maquette tine palette sur le

saumon du caisson afin de pouvoir introduire
(x =[Nc~t [H]-' [Nc] -I[ [Nc]t [H] -' f-rc]I une excitation forcde. Cette palette est

cominandde par un vdrin hydraulique situ6 dans
Il est A noter que la non syni~trie de [HM ne le caisson du plan fixe.
remet pas en cause la validit6 de l'algorithme
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L'instrumentation d'essai est constitude par un .les pressions sur la gouveme et le
ensemble de 17 pouts de jauge, de 20 moment de charni~re sont surestimds
accildrom~tes, de 5 fibres optiques, de 84 d'un facteur 2
capteurs de pression, ainsi que de deux:
potentiom~tres pour mesurer la rotation de la Cette confrontation a confirmd le facteur de
gouverne. correction de 0.5 des pressions gouvernes qui
Cette maquette poss~de plusicurs: degrds de avait ddJA Wt introduit "par exp~rience" clans
libertd au niveau du blocage de la lame en les calculs de prddimensionnement. Cette
rotation. Ce blocage est rdalis6 au niveau de la correction a 6t reconduite pour la suite des
lame par un dispositif mobile le long de la lame calculs.
qui permet de modifier la longueur
d'encastrement de la lame. 11 existe plusieurs - Validation du niod~le de calcul du flutter
lames d'dpaisseurs diffirentes. Ces deux hors effets de jeux/contacts.
possibilitds donnent une grande latitude pour le Des rdsultats types de la confrontation calcul
rdglage de la frdquence de rotation gouverne essais sont prdsent6s planche 8. Les
qui pilote le mndcanisme de flottement ainsi que comparaisons de pressions dynamiques (Pi)
la Pi critique, critiques et des 6volutions des
A ce dispositif de r~glage, on a ajoutd un frdquences/amortissements sont satisfaisautes.
dispositif permettaut d'iutroduire un jeu au
niveau de l'encastrement de la lame pour Nous avons aussi mend une verification par
dtudier les comportements non lindaires en expdrience numdrique du mod~le de
prdsence de jeu en soufflerie. Un schdma de ce rationalisation des forces adrodynamiques
dispositif est prdsent6 planche 2. instationnaires, le mod~le semble quasi exact

taut pour la reconstitution des forces
Le prddimensionnement de 1'exp~rience a dt gdndralisde que pour la vitesse de flutter (voir
mend avec le mod~Ie Eldments Finis prdsentd planche 9).
planche 4.

.3ýme itape :confrontation des r~sultats de
*2ýme ktave :calibration des mod~les flottement non lin~aire.

ilastique et akrodynamique classiques, hors
effet de jeux, mende en sous-dtapes. Nous en pr~sentons des extraits, planches 10 et

11, concernant un jeu "centi-d" de 0.1 mmn
- Validation du mod~le Elements Finis (dpaisseur lame 4,5 et 1,5 min longucur

statique avec les corrdlations calcul-essais 130 mm).
des rdponses dc jauges de contraintes A 12 Le calcul, comme les essais, permettent
chargements statiques. Cette corrdlation est d'identifier 3 regimes de fonctionuement:
relativement satisfaisaute en dehors: de tout stabilitd, cycles limites, divergences. Dans le
recalage (voir plauche 5). cas des cycles limites les niveaux d'accdl~ration

calcul~s/mesurds se comparent bien.
- Validation du mod~le dynamique (modes A noter que le domaine de pression g~n~ratrice

propres). Nous n'avons eu A procdder qu'A la des cycles limites ne colincide pas avec
seule calibration du coefficient l'intervalle des pressions critiques gouverue
d'encastrement de la lame sur l'axe libre - gouverne bloqude ; on peut rencontrer
(ind~pendante de H'paisseur et ]a longueur des cycles limites en dessous de la Pi critique
de la lame) pour obtenir une confrontation gouverue libre et des cycles limites
calcul essais satisfaisante (voir planche 6). "conditionnels" au-delA de la pression critique

gouveme bloqude, en fonction de H'nergie
- Validation du mod~Ie a~rodynamique (A initiale dounne au syst~me.

Mach 0.6). Elle a dt fondde sur la
confrontation du calcul aux mesures de 4. CONCLUSIONS, LECONS A TIRER
pression pour des excitations par braquage
de la gouverne en stationnaire et La chaine de calculs de mod~lisation du flutter en
instatiounaire (plauche 7). Le rdsultat est prdsence de jeu mudcanique est ddJA
conformne A notre expdrience habituelle de la couvenablemeut validde avec: cette premiere
mdthode des doublets: confrontation expdrimentale.

*le calcul prdvoit correctement les Les causes d'imprecision potentielle des calculs
pressions sur le caisson u'apparaissent pas devoir venir des parties les plus

*les pressions de bord d'attaque sont originales de l'algorithme comme la moddlisation
surestimides dynamique des contacts ou l'adrodynamique

instationnaire domaine temps, mais plut6t des
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parties "classiques" du mod~le intervenant dejA C'est d'ailleurs sur I'adrodynamique que nous
dans le calcul du flutter 1indaire, en particulier: attendons les principaux progr~s des calculs de

flutter lindaire ou non lin~aire comine ici ; nous
- le mod~le Eldments Finis dynamique qul doit remplaqons progressivement les mod~les classiques

etre vdrifi/recal6 Sur les essais de vibrations au de potentiel a~rodynamique traitls par singularit6
Sol par des m~thodes Eldments Finis "Euler"

nonlin~aires ou "lindaris6es" (voir ref. 5). Nous
- le mod~le des forces a~rodynamiques envisageons; ainsi une prochaine dtape de

stationnaires et instationnaires qui doit 6tre confrontation calcul-essai dans la zone du
recald, si onl le peut Sur des essais en soufilerie transsonique avec ]a meme maquette, cela pour des
et surtout Sur les essais en vol (voir rdf. 4). configurations sans et avec jeu m~canique.
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PLANCHE 1

ORIGINE DE L'ETUDE

probleme de certification

del1'empennage

- Mercure

- Falcon 900

- Falcon 2000

"* conception fail-safe de la axe d'articulation

bielle d'attaque de principal
1'empennage

"* solution technique
comportant un jeu

"* comportement dynamnique
non-lin6aire

Empennagie

Dispositif
de commande Axe fail-safe
non-li ndaire

Axe empennage
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PLANCHE 2

MAQUETTE AEROELASTIQUE D'EMPENNAGE TYPE "AIRBUS"

ESSAYE A LA SOUFFLERIE S2 DE L'ONERA

palette d'excitation
"* Structure de type a6ronautique

"* dispositif de r6glage de la
frdquence de rotation gouverne caisson

* palette d'excitation

* encastrement au mur

* 250 capteurs ( pression, jauge,
acc~l6romnbtre, fibre optique) guen7 gouverne

dispositif de s6curit6 ~ guen

BLJTEE A JEUl

axe gouverne

caso
axe guvern

l\lmm

Chario r~ble
paramn6trage de la en translation
fr~quence de goven
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